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摘 要 :基于 三 维 有 限 元 分 析 结 果 , 提 出 了 机 身 对 接 修理 构 型 的 疲劳 与 裂纹 扩展 寿命 快速 评估 方 
法 。 考 虑 摩擦 及 锦 钉 预 紧 力 ,建立 了 不 同 修理 构 型 三 维 有 限 元 模型 。 基 于 计算 结果 得 到 了 锦 钉 钉 
载 随 孔 边 裂纹 长 度 变化 的 函数 表达 式 。 基 于 权 函 数 法 提出 了 对 接 构 型 孔 边 裂 纹 应 力 强度 因子 快速 
分 析 方 法 ,并 建立 了 相应 的 裂纹 扩展 寿命 分 析 方法 。 对 4 种 不 同 对 接 修理 构 型 进行 疲劳 和 有 裂纹 扩 
展 寿命 分 析 , 结 果 表 明 : 危 险 位 置 均 位 于 蒙 皮 头 排 锦 和 钉 ,不 同 修理 构 型 的 头 排 锦 钉 钉 载 差异 较 大 ; 增 
加 锦 钉 排 数 和 阶梯 状 布置 加 强 板 可 降低 头 排 锦 钉 钉 载 ; 减 小 头 排 锦 钉 钉 载 可 显著 提高 疲劳 寿命 ,但 
对 裂纹 扩展 寿命 改善 效果 较 小 。 
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Abstract: A rapid analysis method of fatigue life and crack propagation life for repaired butt-joint is 
proposed based on three-dimensional finite element analysis. Considering the friction and rivet clamping 
force , the three-dimensional finite element models of different repaired configurations are established. An 
approximate model is constructed to represent the variation of pin load with the increase of crack length 
based on the analysis result. A rapid analysis method for calculation of the stress intensity factor for cracks 
in butt-joint is proposed based on weight function method , from which a predictive method for the crack 
propagation life is then developed. The fatigue life and crack propagation life of 4 repaired configurations 
are analyzed , Results shown that the dangerous positions are all located at the first rivet row in skin , and 
the pin load of different configurations is quite different. In addition , increasing the number of rivet rows 


and adopting stepped patch can reduce the pin load of the first rivet row. The fatigue life can be 
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significantly enhanced by reducing the pin load of the first rivet row, while the improvement for crack 


propagation life is less significant. 


Key words :butt-joints ; fatigue life; crack propagation life ;riveted repair;rapid assessment method 


机 身 蒙 皮 连 接 部 位 采用 大 量 紧 固 件 连接 ,连接 
形式 包括 搭 接 和 对 接 。 由 于 存在 应 力 集中 ,连接 部 
位 在 疲劳 载荷 作用 下 易 产 生 疲 劳损 伤 " 。 连 接 部 位 
损伤 修理 需要 满足 相应 的 静 强 度 、 疲 劳 与 损伤 容 限 
要 求 ,同时 考虑 气动 性 、 经 济 性 等 。 

在 修理 方法 研究 方面 ,SKORUPA 等 ”通过 试验 
研究 不 同 构 型 参数 对 搭 接 结构 疲劳 寿命 的 影响 。 
PITTA 等 所 通过 仿真 研究 金属 蒙 皮 损伤 紧 固 件 修理 
和 复合 材料 贴补 修理 的 裂纹 扩展 寿命 差异 。PISA 
等 5 采用 边界 元 法 研究 壁 板 锦 接 贴 补 修理 构 型 的 断 
裂 力 学 特性 。 

结构 疲劳 寿命 分 析 包 括 裂 纹 形成 寿命 和 裂纹 扩 
展 寿命 分 析 。 应 力 严重 系数 法 (stress seventy factor, 
SSF) 是 名 义 应 力 法 的 一 种 ,用 于 分 析 连 接 结构 裂纹 
形成 寿命 “ 。 张 成 成 等 针对 复杂 几何 边界 结构 
提出 了 等 效 SSF 法 。 赵 平等 中 采用 等 效 SSF 法 对 钢 
接 结 构 进行 了 疲劳 寿命 分 析 与 试验 验证 。 目 前 主要 
采用 二 维 模型 分 析 紧 固件 钉 载 ,SZOLWINSKI 等 ” 
研究 发 现 预 紧 力 及 摩擦 会 影响 连接 结构 的 载荷 传递 
和 疲劳 性 能 ,而 二 维 模型 无 法 考虑 。 郁 大 照 等 "9 采 
用 三 维 有 限 元 分 析 了 螺 接 搭 接 件 的 载荷 传递 特性 。 

裂纹 扩展 寿命 分 析 主 要 基于 断裂 力学 和 裂纹 扩 
展 速 率 模型 。 连 接 结构 由 于 应 力 分 布 复杂 ,一 般 采 
用 有 限 元 进行 应 力 强 度 因 子 (stress intensity factor, 
SIF) 分 析 。 郁 大 照 等 将 饮 钉 简化 为 弹簧 元 ,建立 
二 维 模型 进行 裂纹 扩展 分 析 。DIAMANTAKOS 
等 王将 蒙 皮 和 锦 钉 简化 为 过 单元 ,对 含 裂纹 对 接 构 
型 进行 裂纹 扩展 寿命 分 析 。 二 维 模型 虽然 计算 较 


结合 权 函 数 法 提出 了 连接 结构 的 裂纹 扩展 寿命 快速 

分 析 方 法 。 最 后 分 析 了 不 同 对 接 修 理 构 型 的 疲劳 和 

裂纹 扩展 寿命 ,可 为 蒙 皮 修理 提供 理论 依据 与 工程 
Ho 


l 对 接 构 型 与 有 限 元 建 模 


1.1 结构 模型 与 修理 方案 
Aue VBLBIHOGH BER AUN SURE 1 所 示 。 左 


右 蒙 皮 通 过 钾 钉 与 对 接 板 连接 。 蒙 皮 厚 1. 8 mm ,对 
接 板 厚 2. 28 mm, 材料 为 2024-T3 。 锦 钉 孔 直径 为 
4mm, 锦 钉 类 型 为 埋头 锦 钉 ,材料 为 2117 铝 合 金 , 材 
料 属性 见 表 1。 远 场 拉 伸 载 荷 大 小 为 100 MPa ,应 力 
比 为 0.06。 

左 蒙 皮 di 


图 1 锦 接 对 接 构 型 模型 
Fig.1 Riveted butt-joint structural dimensions 
表 1 材料 属性 


Tab.1 Material properties 


快 ,但 忽略 了 饮 钉 变形 、 预 紧 力 、 次 弯曲 等 因素 ,难以 
反映 连接 件 复杂 的 三 维 应 力 应 变 特性 。MOREIRA 
等 i 中 采用 三 维 有 限 元 分 析 了 含 裂 纹 搭 接 结构 的 SIF 
和 载荷 传递 特性 。PITTA 等 中 基于 三 维 有 限 元 开 
EZUR SIF 和 裂纹 扩展 寿命 预测 分 析 。 有 限 元 方法 
建 模 与 计算 耗 时 较 长 ,无 法 用 于 快速 评估 。 权 函数 
法 是 求解 SIF 的 一 种 高 效 方法 ,WU 55 给 出 了 各 
类 二 维 裂纹 体 SIF 权 函 数 解 。 郭 万 林 等 "给 出 了 
含 钉 载 孔 边 裂纹 SIF 的 权 函 数 分 析 方法 。 

本 研究 结合 三 维 有 限 元 分 析 , 采 用 SSF 法 分 析 
疲劳 寿命 ;建立 锦 钉 钉 载 随 裂纹 长 度 变 化 函数 模型 ， 


元 件 材料 E/MPa v Kjc/ (MPa * m! ) 
蒙 皮 、 对 接 板 2024-T3 73 000 0.35 39.3 
BET 2117 71 700 0.33 = 


针对 对 接 构 型 连接 区 域 损伤 ,参考 文献 [2] 设 
计 了 4 种 不 同 修理 方案 。 对 于 气动 敏感 部 位 ,通常 
采用 内 补 灸 平 修理 ;对 于 受 内 部 结构 限制 的 非 气动 
敏感 部 位 可 采用 外 部 贴补 修理 。 

对 接 构 型 不 同 修理 方案 如 图 2 所 示 。 分 别 介绍 
如 下 : 构 型 (a) S EESTI PE oe BEC Ze Bol 
过 新 增 的 三 排 锦 杀 连接 ; 构 型 (b) 为 外 补 修理 ,加 强 
板 厚 2 mm ,与 左 蒙 皮 通过 新 增 的 三 排 锦 钉 连接 ; 构 
型 (e) 与 (b) 相 似 , 不 同 之 处 在 于 加 强 板 与 左 莹 皮 用 
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四 排 钾 杀 连接 ; 构 型 (d) 为 外 补 修理 ,加 强 板 厚 
1 mm, 分 为 2 层 , 呈 阶梯 状 布置 。 
Da 左 E 


PEE 


加 
强 


加 
E A] 强 E 蒙 门 强 
X 皮 | 板 BOW æ DE 
NIE 
板 
Sess SHIT 2 
1 TE s 
f 4-- | i Lll 头 排 锦 钉 
EHE NI LH [---- XE SMT 
4 #77 #77 
Eza 2x Eum 
X B RU 
(a) (b) (c) (d) 
图 2 ”对接 构 型 不 同 修理 方案 
Fig.2 Different repaired butt-joint configurations 
1.2 “有 限 元 建 模 


基于 ABAUQS 建立 三 维 有 限 元 模型 ,同时 考虑 
锦 钉 预 紧 力 和 摩擦 力 。 有 限 元 模型 如 图 3 所 示 , 单 
元 类 型 均 采用 C3D8I 单元 以 降低 计算 需求 。 参 考 文 
献 [17] ,各 接触 面 摩擦 系数 均 设置 为 0.4。 锦 钉 预 
紧 力 与 装配 挤 压力 有 关 ,一 般 为 0.2 ~0.7 kN ,本 
研究 钾 钉 预 紧 力 采用 0.5 kN。 为 减 小 载荷 偏心 引起 
的 次 弯曲 效应 ,在 连接 区 施加 面 外 位 移 约束 。 


到 3 对接 构 型 三 维 有 限 元 模型 


Fig.3 3D finite element model of butt-joint structure 


2 疲劳 与 裂纹 扩展 寿命 分 析 方 法 


2.1 疲劳 寿命 分 析 方 法 


根据 钉 孔 处 的 钉 载 P,. 和 旁 路 载荷 P, ,采用 SSF 
法 分 析 连 接 件 疲劳 寿命 , 孔 边 SSF 为 ” 


zo Wen 
SSF = FS Lua + Ka 万 Pub (1) 


式 中 : a 为 孔 表 面 质量 系数 ; B ON LIRE AR GS W H 
板 宽 ; 为 钉 孔 直径 ;Ki 为 钉 载 挤 压 应 力 引 起 的 应 力 
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集中 系数 ; 9 为 挤 压 应 力 分 布 系数 ,文献 [19 | 基于 接 
触 有 限 元 给 出 了 高 精度 拟 合 公 式 ; KK 为 空 孔 板 的 理 
论 应 力 集中 系数 ,对 于 中 心 空 孔 板 为 
K, =2 +0.15 (D/W)? + (1 - D/W)? (2) 
基于 三 维 有 限 元 分 析 各 锦 钉 处 的 远 场 载荷 已 .、 
旁 路 载荷 P, 以 及 钉 载 Ps.。 由 于 部 分 载荷 通过 摩擦 
传递 ,载荷 提取 边界 尽量 靠近 锦 钉 以 减 小 摩擦 的 影 
响 ,如 图 4 所 示 。 


4 旁 路 载荷 . 远 场 载荷 和 钉 载 有 限 元 提取 
Fig.4 Bypass ,far-field and pin loads extracted 


from the finite element model 
2.2 裂纹 扩展 分 析 方 法 


2.2.1 孔 边 裂纹 应 力 强度 因子 分 析 
为 实现 裂纹 扩展 寿命 快速 评估 ,采用 权 函 数 法 
计算 孔 边 裂纹 SFE。 无 限 大 板 圆 孔 孔 边 双 裂纹 SIF 
可 由 下 式 计 算得 到 "1 。 
K,=(1+0. | c, (x)G (x)dx (3) 
(a) 


式 中 :a 为 孔 边 裂纹 长 度 ;7r 为 钉 孔 半径 ;x 为 距离 孔 
中 心 的 距离 ; G,(x) 为 权 函 数 , 且 
2DE 2 (a+r) 
/4m(a +r) VCa+r) -x 
o, C) 为 无 裂纹 孔 边 应 力 场 ,应 力 场 由 P. Py, 
忆 ,. 三 部 分 载荷 组 成 ,分 别 表示 如 下 。 
Talx) = qp, 


(4) 


CO tc 
T(x) + au(x) = E y +p +2) 


5 

AIP: p = rx ;4 为 均匀 分 布 钉 载 。 i 
由 线性 又 加 原理 ,和 孔 边 裂 纹 SIF 可 表示 为 

K = TO. + Kye + Kn) (6) 
孔 边 单 裂纹 与 双 裂 纹 SIF 有 如 下 关系 。 

K yax = Kinga (aa) (7) 


对 于 有 限 尺 寸 情况 引入 宽度 修正 系数 
FBU“ H 


FB 21 + /2m/(1 -2m)exp( -0.369 -2. 125m + 
3m? /(2m *0.37)/2m) (8) 
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其 中 ,m= (a +r)/W。 

随 着 裂纹 扩展 ,多 锦 钉 情况 下 由 于 载荷 重 分 配 
会 使 售 裂 纹 孔 的 钉 载 Pi. 减 小 。 在 各 构 型 蒙 皮 头 排 
锦 钉 中 心 位 置 3#、4# 孔 之 间 建 立 孔 边 穿 透 单 裂纹 ， 
研究 钉 载 随 裂纹 长 度 a 的 变化 情况 。 分 析 表 明 , ET 
载 随 裂纹 长 度 的 变化 可 用 同一 公式 描述 , 即 

P = P, € 0.89a? - 29. 24a (9) 
式 中 ,Po 为 无 裂纹 时 的 钉 裁 。 拟 合 曲 线 与 有 限 元 结 
果 对 比如 图 5 所 示 ,相关 系数 为 0.944, 可 见 该 拟 合 


公式 是 合理 的 。 
2 000 
= 构 型 q) 
1 800 e 构 型 (b) 
A 构 型 (0) 


v Hj? (d) 


0 2 4 OMS SEINE 16 
和 孔 边 裂 纹 长 度 /mm 


图 5 钉 载 随 裂纹 长 度 变 化 曲线 
Fig.5 The variation of pin load with the 


increase of crack length 

为 验证 分 析 方 法 有 效 性 ,采用 三 维 有 限 元 计算 
孔 边 裂纹 SF。 裂 尖 采 用 退化 等 参数 奇异 枢 形 单元 
C3D15 进行 网 格 划 分 , SIF 取 厚 度 方向 平均 值 。 权 
函数 法 中 不 考虑 其 他 锦 钉 孔 的 影响 ,与 有 限 元 结 
对 比如 图 6 所 示 ,平均 差异 为 10.5% ,满足 快速 评估 
精度 要 求 。 随 着 裂纹 长 度 增加 差异 逐渐 增加 ,原因 
是 孔 之 间 的 相互 影响 逐渐 增强 。 


一 一 权 函 数 解 
25 一 e 一 有 限 元 结果 


N 
© 


SIF/(MPa * m") 
n 


0 2 4 6 8 10 12 14 16 
裂纹 长 度 /mm 


图 6 有 限 元 法 与 权 函 数 法 SIF 结果 对 比 


Fig.6 SIF results comparison of finite element method 
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and weight function method 
2.2.2 裂纹 扩展 寿命 分 析 
考虑 裂纹 闭合 效应 ,采用 Pairs 公式 预测 裂纹 扩 
展 ,公式 为 
da 


dN =C (AK A)" 


其 中 :NN 为 循环 次 数 ;C 和 m 为 材料 常数 ,本 研究 取 
C=5.3 x10 5,m 23.3357 , 考虑 裂纹 闭合 效应 的 
有 效应 力 强度 因子 可 按 下 式 计算 , 即 


] = 
AK, = 3 二 (11) 


其 中 :R I f 是 最 大 应 力 与 裂纹 张 开 应 力 的 
比值 ,具体 见 文献 [22 ] 。 

裂纹 扩展 寿命 分 析 步 又 如 下 。 

步骤 1) 确定 初始 裂纹 尺寸 及 无 裂纹 时 钉 载 。 

步骤 2) 采 用 式 (9) 计 算 钉 载 PL 劳 路 载荷 Pl。 

步 又 3) 采 用 式 (6) 计 算 孔 边 裂纹 Ki。 

步 又 4) 设 定 载荷 循环 间隔 AN, o 

步 又 5) 根 据 式 (10) 计算 裂纹 扩展 速率 ,得 到 循 
环 间隔 AN, 内 的 裂纹 扩展 长 度 。 

步 又 6) 累计 裂纹 长 度 , 回 到 步骤 2) 循 环 。 

当 裂 纹 尖端 塑性 区 与 相 邻 孔 连 通 时 认为 结构 失 
效 。 考 虑 应 力 释 放 效应 ,平面 应 力 状 态 下 塑性 区 半 
fU] 


(10) 


(12) 


其 中 ,Fwy 为 材料 的 届 服 强度 。 


3 结果 与 分 析 


3. 


E 


疲劳 寿命 分 析 


采用 SSF 法 分 析 不 同 修理 构 型 的 疲劳 寿命 , 板 
宽 取 饰 杀 间距 24 mm。 结 果 表 明和 危险 位 置 均 为 左 蒙 
皮 头 排 锦 钉 3# 或 4# 孔 。 人 参数 w = 1,8 20.75, 根 
Jg SSF 计算 结果 对 2024-T3 S-N 曲线 "站 插值 ,采用 
Miner 线性 疲劳 累计 损伤 理论 进行 疲劳 寿命 评估 。 
各 构 型 危险 位 置 疲劳 寿命 计算 结果 如 表 2 所 示 。 

结果 可 见 ,不 同 构 型 的 名 义 应 力 较 接近 , 钉 载 越 
高 SSF 值 越 大 , 从 而 疲劳 寿命 较 短 。 构 型 (a) 疲 劳 
寿命 最 低 ,原因 是 对 接 板 较 厚 , 硬 点 效应 较 突 出 。 构 
型 (c) 比 (b) 的 疲劳 寿命 高 32.6% ,原因 是 锦 钉 行 数 
增加 使 头 排 锦 钉 钉 载 大 幅 降低 。 构 型 (d) 疲劳 寿命 
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最 高 , 且 比 构 型 (c) 高 32.9% ,可 见 阶梯 状 布置 加 强 
板 可 减缓 硬 点 效应 ,从 而 提高 疲劳 寿命 。 
表 2 各 修理 构 型 SSF 值 及 疲劳 寿命 结果 对 比 
Tab.2 SSF and fatigue life results comparison 


for different repaired configurations 


修理 构 型 ” 构 型 (a) ” 构 型 (b) ” 构 型 (c) 构 型 (d) 
Pu 2578 2 864 311 3 254 
Pac 1645 1406 1177 990 
Kg 2.583 2.583 2.583 2.583 
Ky, 1.130 1.130 1.130 1.130 

A UNI 117.31 118. 61 119.11 118.17 
SSF 3.656 3.390 3.148 2.964 

疲劳 寿命 781504 — 1189675 1815028 2413166 


3.2 ”裂纹 扩展 寿命 分 析 


采用 权 枯 数 法 对 不 同 修理 构 型 的 裂纹 扩展 寿命 
进行 分 析 。 由 于 结构 对 称 , 初 始 裂纹 位 于 中 心 位 置 
孔 边 单 裂纹 ,裂纹 位 置 与 形式 如 图 7 所 示 ,初始 长 度 
为 1.25 mm, 
I—9|1.25 mm 


000000 


(a) 初始 裂纹 位 置 (b) 初始 裂纹 形式 
图 7 初始 裂纹 位 置 与 形式 
Fig.7 Initialc rack location and crack shape 

不 同 构 型 裂纹 扩展 分 析 结 果 如 图 8 所 示 。 与 图 
5 进行 对 比分 析 ,可见 钉 载 越 大 裂纹 扩展 寿命 越 短 ， 
这 与 文献 L16|] 的 结论 一 至。 此 外 ,采用 多 排 饮 钉 连 
接 和 阶梯 状 布置 加 强 板 可 有 效 降 低头 排 锦 钉 的 钉 
载 ,从 而 提高 裂纹 扩展 寿命 。 


20 
一 一 构 型 (a) 
18 
一 — 构 型 (b) dd 
16[ +- e MPG) AL) 
14 一 -一 构 型 (d) e 


| 


裂纹 长 度 /mm 


0 5 10 15 20 25 30 
裂纹 扩展 寿命 /10 cycles 


图 8 不 同 修理 构 型 的 裂纹 扩展 曲线 


Fig.8 Crack propagation comparison of different 


repaired configurations 
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与 疲劳 寿命 结果 对 比 发 现 ,裂纹 扩展 寿命 值 均 
远 低 于 疲劳 寿命 , 且 不 同 构 型 裂纹 扩展 寿命 差异 较 
小 ,分 别 为 252 000: 260 000: 269 000: 278 000, 构 型 
(qd) 比 (a) 仪 高 10.3%。 


4 d 论 


本 研究 针对 机 身 对 接 不 同 修理 构 型 ,开展 了 疲 
劳 寿命 及 裂纹 扩展 寿命 快速 评估 方法 研究 。 传 统 二 
维 模型 无 法 考虑 钾 钉 预 紧 力 及 摩擦 等 因素 。 结 合 三 
维 有 限 元 ,采用 SSF 法 分 析 不 同 修理 构 型 的 疲劳 寿 
命 。 对 于 裂纹 扩展 寿命 分 析 , 建 立 了 钉 载 随 孔 边 裂 
纹 长 度 变 化 模型 ,结合 权 函 数 法 提出 了 连接 结构 的 
裂纹 扩展 寿命 快速 分 析 方 法 。 对 不 同 对 接 修理 构 型 
进行 分 析 , 得 出 以 下 结论 。 

1) 不 同 对 接 修理 构 型 的 危险 位 置 均 位 于 蒙 皮 
头 排 锦 钉 中 心 位 置 孔 。 

2) 钉 载 是 影响 不 同 修理 构 型 疲劳 寿命 与 裂纹 
扩展 寿命 的 主要 因素 ; 钉 载 越 大 ,寿命 越 短 。 

3) 增加 锦 钉 排 数 和 阶梯 状 布置 加 强 板 可 有 效 
W/JN3EHEBWET STAR 

4) 不 同 修理 方法 对 疲劳 寿命 影响 更 大 , 构 型 
(d) 比 (a) 疲 劳 寿命 高 208. 8% ,裂纹 扩展 寿命 仅 高 
10.3% 。 
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